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Abstrakt 
Tato diplomová práce se zabývá návrhem wingletu pro kluzák LS-3. Popisuje výběr 
metody pro stanovení hlavních parametrů wingletu na zálkadě zvoleného kritéria pro 
porovnání výkonů modifikovaného letadla s letadlem s původním křídlem. Obsahuje 
také rozbor zatížení křídla a stanovení limitů provozu kluzáku s wingletem. 
 
Klíčová slova 
Letadlo, kluzák, winglet, křídlo, zatížení křídla, modifikace 
Abstract 
This diploma thesis describes the design of winglets for LS-3 glider. The method for 
determination of main winglet parameters based on selected criterion is presented as 
well as comparation of performace of original wing and final modification. It also 
includes analysis of wing loading and resetting of speed and weight limits for flying 
with winglets. 
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1 Úvod 
 Plachtění, tedy bezmotorové létání na větroních, se rozšířilo na území dnešní 
České republiky na počátku 20. let minulého století ze sousedního Německa. 
Z počátku na svazích poblíž velkých měst, ze kterých se pouštěli průkopníci tohoto 
sportu v lehkých jednoduchých strojích potažených plátnem, buď získaných ze 
zahraničí, anebo později již vlastní konstrukce. Postupem času přibývalo nejen letišť 
a zájemců o létání, ale i letadel postavených českými staviteli a nadšenci. 
 Po druhé světové válce, kdy bylo plachtění pro české obyvatelstvo zakázaným 
ovocem, došlo k obnovení sportovní činnosti díky záboru techniky německých 
polovojenských mládežnických organizací. V důsledku dalšího politického vývoje 
v Československu přešla jak výroba letadel, tak i letecká činnost jako taková pod 
správu státu. Dostalo se jí tak velké materiální podpory, do značné míry se však 
podřídila potřebám armády. V tomto období sice vznikly mnohé vynikající kluzáky 
(např. akrobatický LF-107 Luňák), ale některé pozdější konstrukce doplatily na 
systémové průtahy a zastaraly dříve, než se dostaly do sériové výroby. Rovněž se 
nepodařilo zvládnout technologii kompozitů pro použití v leteckém průmyslu. 
V důsledku toho bylo nuceno i vedení plachtařského reprezentačního družstva od 70. 
let nakupovat vysokovýkonné kluzáky v zahraničí. 
 Otevření hranic na počátku devadesátých let zpřístupnilo tuto možnost široké 
létající veřejnosti a výjezdy za účelem koupě větroně nejsou dnes nijak ojedinělé. 
Zpravidla se však nejedná o nové stroje, ale kluzáky z druhé ruky, jejichž stáří běžně 
přesahuje 30 let. Nepatří sice ke špičce technického vývoje, stále však postačují 
pro klubovou činnost i účast na lokálních soutěžích. Dříve či později však kvůli svému 
věku vyžadují renovační práce přesahující rámec běžné údržby. Nejnáročnější 
a nejnákladnější z nich je kompletní obnova laku. Lze ji ovšem chápat i jako 
příležitost k provedení nejrůznějších modifikací zvyšujících užitnou hodnotu daného 
letadla, neboť nový lak následně zakryje případné nevzhledné stopy takovýchto 
zásahů. To je i jeden z důvodů, který motivoval majitele kluzáku LS-3a v řadách 
Aeroklubu Jaroměř k rozhodnutí realizovat instalaci wingletů na svém letadle. 
 Cílem této diplomové práce je zpracovat návrh takovýchto wingletů s ohledem na 
potřeby konkrétních uživatelů, kvantifikovat jejich vliv na výkony kluzáku a jeho 
provozní zatížení a na základě těchto dat posoudit smysluplnost jejich výroby a 
zástavby. Obsahovat proto bude krom jiného stručný vhled do problematiky 
snižování indukovaného odporu, rozbor použité metody vzájemného porovnání 
výkonnosti kluzáků a stanovení hlavních parametrů wingletu. Podstatná část práce 
bude věnována porovnání zatížení stávajícího křídla s navrhovaným řešením. 
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2 Kluzák LS-3 
2.1 Popis kluzáku a základní technická data 
 První kluzák LS-3 byl vyroben firmou Rolladen-Schneider Flugzeugbau, Gmbh 
v roce 1976 pro účely tehdy vznikající patnáctimetrové soutěžní třídy, jejíž pravidla 
připouští kromě vodní přítěže i použití vztlakových klapek. Jeho konstruktér Wolf 
Lemke tak navázal na svůj předchozí úspěšný typ LS-1, vyráběný v různých verzích 
od roku 1968, z něhož byl pro LS-3 převzat trup. Charakteristickým prvkem LS-3 je 
flaperon použitý na celém rozpětí křídla. Ten je však příčinou relativně velké 
hmotnosti křídla, protože musel být kvůli náchylnosti k flutteru dovážen cca. 15 
kilogramy závaží. U verze LS-3a z roku 1978 byla proto koncepce vztlakové 
mechanizace přepracována na variantu se vztlakovou klapkou a flaperonem. 
Následovala verze LS-3/17, umožňující použití nástavců křídel zvyšujících rozpětí 
kluzáku na 17m. Do ukončení výroby v roce 1983 bylo vyrobeno celkem 429 kusů 
LS-3 všech verzí. 
 LS-3 je jednomístný celokompozitový středoplošník s klasickým uspořádáním 
nosných ploch a ocasními plochami tvaru T. Standardní rozpětí 15m může být ve 
verzi LS-3/17 rozšířeno na 17m pomocí odnímatelných nástavců. Křídlo je vybaveno 
vztlakovou mechanizací, která má v závislosti na verzi podobu buď flaperonu po 
celém rozpětí nebo klasické otočné klapky zasahující do poloviny rozpětí křídla, je 
možné použít výchylky od -7° do 20° (poloha pro p řistání). Přibližně ve třetině rozpětí 
křídel se na jejich horní straně nacházejí brzdící klapky typu Shempp-Hirth. V křídle 
jsou vloženy vaky pro max. 150l vodní přítěže vypustitelné za letu. Použití vodní 
přítěže a záporných výchylek klapky je při rozpětí 17m povoleno pouze letadlům se 
zesíleným nosníkem křídla. 
 
 
Obr. 2-1: LS-3/17 
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LS-3 / LS-3a LS-3/17 
Rozpětí křídla 
 
[m] 15 17 
Plocha křídla 
 
[m2] 10.5 11.2 
Štíhlost křídla 
 
[-] 21.4 25.8 
Délka trupu 
 
[m] 6.86 
Plocha VOP 
 
[m2] 0.89 
Rameno VOP 
 
[m] 3.95 
Prázdná hmotnost 
 
[kg] 245 - 265 
Max. vzletová hmotnost [kg] 472 370* 
Max. hmotnost vodní přítěže [kg] 150 0* 
Nepřekročitelná rychlost [km/h] 270 250* 
Max. rychlost v poryvu [km/h] 190 160* 
Tab. 2-1: Základní technická data kluzáku LS-3 
2.2 Křídlo 
 Jak již bylo uvedeno v předchozím textu, konstrukce křídla se liší v závislosti na 
verzi kluzáku. Veškerý další text této práce se bude zabývat variantou LS-3a 
se samostatnou vztlakovou klapkou. 
 
2.2.1 Použitý profil 
 Před započetím práce na výpočtech bylo nutné zjistit tvar použitých profilů křídla 
a následně jejich profilové charakteristiky. Tištěné [1] i internetové [2] zdroje zpravidla 
uvádějí použití profilu FX 67-K-170 pro kořen, a modifikovaného profilu FX 67-K-150 
pro konec křídla. Richard Johnson však ve své recenzi [3] uvádí naměřenou hodnotu 
tloušťky profilu 17% po celé délce rozpětí. Protože se i přes intenzivní pátrání 
v dostupné literatuře nepodařilo zjistit přesnější informace, bylo rozhodnuto o 
odměření profilů přímo na křídle. 
 
2.2.2 Kořenový profil 
 Profil kořene křídla byl zjištěn jednoduchou metodou porovnáním fotografie 
kořenového žebra křídla s udávaným profilem FX 67-K-170. Jak je vidět na obr. 2-2, 
katalogový profil věrně odpovídá skutečnému. Odchylka v blízkosti odtokové hrany 
křídla je s největší pravděpodobností způsobena místním zvětšením hloubky křídla 
v rámci přechodu křídlo-trup. Pro výpočty budou proto použity aerodynamické 
charakteristiky profilu FX 67-K-170. 
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Obr. 2-2: Porovnání kořene křídla s profilem FX 67-K-170 
2.2.2.1 Koncový profil 
 U koncového profilu bohužel nebylo možné použít stejnou metodu jako 
v předchozím případě, protože na konci křídla se nachází koncový oblouk se 
skluznicí, který je tvarován odlišně od zbytku křídla. Proto byl tvar profilu odměřen 
140mm od konce křídla. Vlastní odměření bylo provedeno ze sádrového odlitku 
křídla, který byl pro účely dalšího zpracování oskenován společně s milimetrovým 
papírem tvořícím měřítko. 
 
Obr. 2-3: Sádrový odlitek vytvořený pomocí dělené formy 
 Výsledný tvar profilu byl následně porovnáván s profily uvedenými v katalogu [1]. 
Podobnost s žádným z nich však nedosáhla takového stupně, aby bylo možné 
prohlásit za shodné i jejich aerodynamické charakteristiky. Proto byly tyto zjištěny 
pomocí programu XFOIL v. 6.94, který je založen na 2D panelové metodě. 
16 
 
 
Obrázek 2-4: Koncový profil 
 Výstupy tohoto programu je však nutné korigovat, protože zejména hodnoty 
součinitele vztlaku mohou oproti hodnotám naměřeným vykazovat značné rozdíly. 
Pro korekci byly opět z katalogu profilů vybrány tři, které se svým tvarem 
naměřenému blíží. Konkrétně se jedná o profily FX 66-S-161, FX 67-K170 a FX 73-
K170. Podstata korekce spočívá v porovnání hodnot aerodynamických součinitelů 
známých profilů naměřených v aerodynamickém tunelu s hodnotami vypočtenými 
panelovou metodou. Získanými koeficienty přesnosti jsou následně přenásobeny 
hodnoty součinitelů nového profilu vypočtené panelovou metodou, čímž je získán 
zpřesněný odhad jeho aerodynamických charakteristik. Uvedený postup znázorňuje 
tabulka 2-2. Korekce byly provedeny pro velikosti Reynoldsova čísla 0,7·106 a 
2,5·106.  
α FX 66-S-161 FX 67-K-170 FX 73-K-170 
 
LS-3 
[°]  cltunel clXFOIL clt/clX cltunel clXFOIL clt/clX cltunel clXFOIL clt/clX clt/clX clXFOIL clkorig 
-4 0.02 0.01 2.06 0.14 0.10 1.48 0.07 0.15 0.46 1.33 0.17 0.22 
-2 0.26 0.23 1.13 0.36 0.31 1.15 0.27 0.23 1.21 1.16 0.41 0.48 
0
 0.47 0.46 1.02 0.56 0.50 1.13 0.49 0.41 1.18 1.11 0.65 0.72 
2
 0.69 0.69 0.99 0.77 0.72 1.07 0.69 0.63 1.09 1.05 0.87 0.92 
4
 0.92 0.92 1.01 0.98 0.94 1.04 0.91 0.86 1.06 1.03 1.10 1.13 
6
 1.13 1.13 1.00 1.19 1.15 1.04 1.11 1.05 1.06 1.03 1.28 1.32 
8
 1.32 1.34 0.98 1.36 1.10 1.23 1.26 1.18 1.07 1.09 1.31 1.44 
10 1.28 1.37 0.93 1.36 1.11 1.22 1.30 1.22 1.07 1.07 1.39 1.50 
12 1.16 1.35 0.86 1.30 1.20 1.09 1.28 1.25 1.03 0.99 1.51 1.49 
14 1.16 1.33 0.87 1.30 1.26 1.03 1.30 1.26 1.03 0.98 1.56 1.52 
16 1.21 1.31 0.93 1.30 1.25 1.04 1.34 1.31 1.02 0.99 1.57 1.56 
Tab. 2-2: Korekce součinitele cl koncového profilu, Re = 700 000 
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Obr. 2-5: Předpokládané aerodynamické charakteristiky koncového profilu křídla 
2.2.3 Vnitřní uspořádání křídla 
 
 Dále bylo třeba zjistit, zda je uvnitř křídla zabudována příprava pro použití 
nástavců rozšiřujících křídlo na 17m. Jedná se o úpravu v místě připojení nosníku a 
přepážku s otvory pro nosník a pomocné trny a jistícím šroubem. Přítomnost těchto 
prvků v křídle by nejen výrazně usnadnila realizaci wingletů, ale hlavně ovlivnila jejich 
podobu. Rozpětí křídla s winglety by totiž dle zadání nemělo překročit 15m, aby 
nedošlo k případným omezením účasti na soutěžích. Poloha instalované přepážky 
v kombinaci s nevhodně tvarovaným wingletem by mohla znamenat nedodržení 
tohoto požadavku. 
 Jakékoliv zjišťovací metody zahrnující mechanický zásah do křídla byly majiteli 
kluzáku, jistě i vzhledem k blížícímu se začátku sportovní sezóny, prakticky okamžitě 
zamítnuty. Proto bylo nakonec přistoupeno k pořízení rentgenové fotografie konce 
křídla (obr. 2-6). Z ní je jasně patrné, že zmiňovaná přepážka se v křídle skutečně 
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nachází, a to 65mm od konce křídla. Připojení wingletu ke křídlu může tedy být 
totožné jako v případě nástavců pro zvýšení rozpětí (obr. 2-7). Poloha přepážky 
relativně blízko konci křídla však nenabízí příliš prostoru k provedení přechodu křídlo-
winglet. Ze snímku je dále možné odečíst polohu jistícího šroubu, pomocných trnů, 
hlavního nosníku a závěsu křidélka. 
 
Obr. 2-6: RTG snímek konce křídla 
 
Obr. 2-7: Systém připojení nástavce křídla 
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3 Indukovaný odpor 
3.1 Vznik indukovaného odporu 
 Při obtékání profilu dochází na jeho povrchu ke změně rozložení tlaku podle 
Bernoulliho rovnice, která je vyjádřením zákona zachování energie pro případ 
ustáleného proudění, tedy vztahu statického a dynamického tlaku kapaliny 
p  12 · ρ · V	 
 konst. 
v důsledku čehož dojde ke vzniku aerodynamické síly. Pro úspěšné provedení letu 
letadla je nezbytné, aby tato síla působila proti tíze letadla, čímž vzniká předpoklad 
nižšího tlaku na horní straně křídla než na straně spodní. Protože křídlo letadla má 
na rozdíl od profilu konečné rozpětí, může docházet k vyrovnávání tlaků na horní a 
spodní polovině křídla prouděním přes jeho vnější hranu. Toto proudění se označuje 
jako indukované.  
  
Obr. 3-1: Rozložení součinitele tlaku na profilu           Obr. 3-2: Zvýraznění indukovaného proudění  
 Podrobněji tuto situaci vysvětluje vírová teorie. Ta přisuzuje rozdíl tlaku mezi 
oběma povrchy křídla cirkulaci podél jeho profilu. Místní změna rychlosti proudění 
v okolí profilu v důsledku cirkulace pak odpovídá změně dynamického tlaku dle 
Bernoulliho rovnice. 
 
Obr. 3-3: Cirkulace na profilu 
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 Velikost cirkulace na profilu je dána vztahem 
Γ 
 12 · V · c · c 
kde cl a c jsou součinitel vztlaku profilu a hloubka profilu. 
 Nejjednodušší model proudění na křídle konečného rozpětí je představován 
vázaným vírem vytvářejícím vztlak na křídle a dvěma volnými víry na koncích křídla, 
které se daleko za letadlem opět spojují a vytvářejí tak smyčku s konstantní velikostí 
cirkulace.  
 
Obr. 3-4: Vírový model křídla 
 Prandtlova teorie nosné čáry předpokládá celý systém takovýchto vírů 
rozložených po rozpětí křídla. Volné víry interagují s víry vázanými, jejich cirkulace se 
sčítají a vzniká tak indukovaná rychlost proudění (resp. indukovaný úhel náběhu 
křídla). Výsledné rozložení cirkulace po rozpětí křídla je ovlivněno jeho geometrií a je 
ho možné řešit například Glauertovou metodou (podrobně je princip metody 
vysvětlen např. v [4]). 
 
Obr. 3-5: Model proudění na křídle podle Prandtlovy teorie nosné čáry 
 Rozdílem indukovaného úhlu náběhu s geometrickým úhlem náběhu křídla je 
potom efektivní úhel náběhu v daném řezu křídla. 
α 
 α  α 
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Obr. 3-6: Efektivní úhel náběhu 
 Platí, že čím je indukovaný úhel náběhu menší, tím je křídlo aerodynamicky 
účinnější, protože 
c 
 α  α · a, 
přičemž a je sklon vztlakové čáry profilu a α0 jeho úhel nulového vztlaku. 
Nejúčinnějším půdorysným tvarem křídla je elipsa, u které je indukovaný úhel náběhu 
stejný po celém rozpětí. 
 Velikost indukovaného odporu v daném místě křídla je složkou vztlaku křídla ve 
směru místní efektivní rychlosti proudění. Z toho vyplývá, že určující veličinou pro 
stanovení indukovaného odporu je součinitel vztlaku. Rovnic pro určení velikosti 
součinitele 
  
3-7: Rozložení součinitele vztlaku pro různé půdorysné tvary křídla 
indukovaného odporu křídla bylo odvozeno několik, vždy se však jedná o vztah mezi 
druhou mocninou součinitele vztlaku a štíhlostí a tvarem křídla.   
 
Obr. 3-8: Velikost indukovaného odporu 
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  Vzorec 
c 
 c	π · A · 1  δ 
kde A je štíhlost křídla a δ Glauertův opravný součinitel byl uveden, protože byl 
použit při dalších výpočtech v rámci této práce. 
 Indukovaný odpor je tedy největší při malých rychlostech letu. Jeho vliv na let 
kluzáku je značný, protože přibližně třetinu doby letu tvoří kroužení ve stoupavých 
proudech na relativně malé rychlosti (se součinitelem vztlaku křídla větším než 
přibližně 0,8). 
3.2 Winglet a jeho funkce 
 Technické prostředky zmenšující velikost indukovaného odporu jsou známy 
poměrně dlouho. V minulosti se jednalo zejména o nejrůznější koncové desky 
a vřetena (ta jsou používána dodnes v podobě koncových nádrží motorových 
letounů), snížený součinitel odporu má i dvouplošné uspořádání křídla. Jejich funkcí 
bylo bránit proudění ze spodní na horní polovinu křídla a tím příznivě ovlivňovat 
rozložení součinitele křídla. 
 Roku 1976 byl Richardem Whitcombem z NASA poprvé představen winglet. 
V podstatě se jedná o profilovaný svislý nástavec křídla, který nejen mění rozložení 
součinitele vztlaku, ale zároveň i vytváří aerodynamickou sílu se složkou ve směru 
letu, čímž při vhodných podmínkách snižuje svůj odpor, případně i odpor celého 
křídla. 
 
Obr. 3-9: Winglet pro dopravní letoun    Obr. 3-10: Princip činnosti wingletu 
 U kluzáků se winglety prosazovaly poměrně těžko. První winglety pro větroně 
vznikaly od počátku osmdesátých let, ale ne vždy naplnily očekávání pilotů. Nicméně 
od té doby byl jejich přínos bezpečně prokázán a dnes se bez nich neobejde 
prakticky žádný moderní kluzák. Winglety totiž neovlivňují jen výkony letadla, 
ale i jeho vlastnosti. Citelné je hlavně posílení účinnosti křidélek, snížení pádové 
rychlosti a lepší chování při přetažení.  
23 
 
 
Obr. 3-11: Konvenční winglet na kluzáku Shempp-Hirth Cirrus 
 
 
Obr. 3-12: Winglet s plynulým přechodem do plochy křídla 
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4 Aerodynamický návrh 
 Tato část práce je věnována návrhu parametrů wingletu a posouzení jeho vlivu 
na aerodynamické charakteristiky a výkony kluzáku. 
4.1 Výběr kritéria hodnocení wingletu 
4.1.1 Výkonnostní charakteristiky větroně 
4.1.1.1 Rychlostní polára 
 Jelikož je větroň letedlo bez pohonné jednotky, je schopen pouze klouzavého 
letu, při němž přeměňuje svou potenciální energii na práci konanou odporovými 
silami působícími proti směru letu. Účinnost této přeměny je dána aerodynamickými 
charakteristikami letadla. Obr. 4-1 zobrazuje silovou rovnováhu na letadle při 
ustáleném klouzavém letu.  
 
Obr. 4-1: Rozklad sil při klouzavém letu 
 
 Pro silovou rovnováhu platí následující soustava rovnic [5]: 
G · sinγ%  D 
 0 G · cosγ%  L 
 0 
 Z uvedených rovnic je možné získat vztah pro určení úhlu klouzání: 
tgγ% 
 DL 
 ρ · S · V	 · cρ · S · V	 · c 
 cc 
 1K 
 Lze jej ovšem vyjádřit i z poměru klesací a dopředné rychlosti jako: 
tgγ% 
  wu 
 1K 
 Je možné vypozorovat, že poměr těchto rychlostí je stejný jako poměr součinitelů 
odporu a vztlaku letadla a nijak nezávisí na jeho hmotnosti. Graf závislosti klesací 
na dopředné rychlosti (obr. 4-3) je označován jako rychlostní polára letadla (polárními 
souřadnicemi jsou rychlost letu a úhel klouzání. Lze se však setkat i se zobrazením 
závislosti klesací rychlosti na rychlosti letu (např. [3]). Pro přímé odečtení klouzavosti 
je v takovém případě nutné údaje přepočíst: 
u 
 V · cosγ% 
 .V	  w	 
w 
 V · sinγ% 
 .V	  u	 
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Obr .4-2: Rychlost větroně při klouzavém letu 
 
Obr. 4-3: Naměřená rychlostní polára kluzáku LS-3a [literatura] 
4.1.1.2 Polára v kroužení 
 Nejběžnějším způsobem získávání výšky během sportovního přeletu je kroužení 
ve stoupavém vzdušném proudu, přičemž tento režim představuje přibližně třetinu 
celkové doby letu. Protože vůči vzduchové hmotě větroň i v tomto případě klesá, 
jedná se o let v ustálené klesavé zatáčce (obr. 4-4). Rovnice rovnováhy se změní 
následovně [5]: G · sinγ%  D 
 0 G · cosγ%  L · cosµ 
 0 
L · sinµ  m · V	 · cos	γ%R  
a poloměr zatáčky lze jejich úpravami vyjádřit jako funkci rychlosti letu a příčného 
a podélného sklonu letadla: 
R 
 23·45678·9µ , 
stejně jako rychlost letadla: 
V 
 :2 · m · g · cosγ%c · ρ · S · cosµ 
0
0.5
1
1.5
2
2.5
3
3.5
0 10 20 30 40 50 60
w
 
[m
/s
]
u [m/s]
330kg
472kg
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 Z těchto dvou veličin je možné odvodit vztah pro součinitel vztlaku potřebný 
k průletu zatáčkou daného poloměru při známem příčném sklonu letadla µ: 
c 
 2 · m · cos	γ%R · ρ · S · cosµ 
  
 
Obr. 4-4: Kluzák při letu v ustálené zatáčce 
 
 
 Dalšími úpravami rovnic rovnováhy byl vyjádřen vztah pro výpočet rychlosti 
klesání při průletu zatáčkou v závislosti na příčném sklonu: 
w 
  4;4<= 3> · ?	·@·A·B · C45678456µDE, 
který je ovšem možné pro malé úhly klouzání (což je zpravidla případ právě 
výkonných větroňů) zjednodušit [5]: 
w 
  ccE 	> · :
2 · m · gρ · S · cosEµ 
 Dosazením vztahu pro potřebný součinitel vztlaku vznikne rovnice popisující 
závislost rychlosti klesání na příčném náklonu a poloměru zatáčky: 
w 
  cC 	·@F·A·B·456µDE 	>
· : 2 · m · gρ · S · cosEµ 
 Jedinou podmínkou pro úspěšné řešení této rovnice je znalost rychlostní poláry 
kluzáku, která definuje součinitel odporu jako funkci součinitele vztlaku. 
 Obdobným postupem [6] byla odvozen i vztah pro klesavý let v zatáčce daného 
poloměru při známém součiniteli vztlaku, resp. rychlosti letu: 
w 
 c · c · :2 · m · gρ · S  G1  H 2 · m · gR · ρ · S · g · cI
	JKE L>
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 Následující grafy jsou zobrazením uvedených závislostí. Jsou důležitým údajem 
pro pilota, který díky údajům o své rychlosti a náklonu může stanovit, zda prolétává 
zatáčkou pro něj nejvýhodnějším způsobem, tj. s absolutně minimální rychlostí 
klesání. Ačkoliv teoreticky se zdá být zejména při malých poloměrech zatáčky 
optimální obalová křivka grafů pro jednotlivé náklony, v praxi není její použití zcela 
výhodné, protože se příliš přibližuje křivce minimální rychlosti a její sledování 
představuje pro pilota zvýšené riziko pádu do vývrtky. Lépe proto těmto potřebám 
odpovídá spojnice bodu s minimální rychlostí klesání při daném náklonu, která 
poskytuje pilotovi větší zásobu rychlosti. 
 
Obr: 4-5: Polára v kroužení kluzáku LS-3a, m=330kg 
 
Obr. 4-6: Vertikální rychlost kluzáku ve stoupavém proudu  
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Při kroužení ve stoupavém proudu pak pilot musí zohlednit jeho rychlostní 
profil a zvolit takový poloměr kroužení a náklon, při kterých dosáhne největší hodnoty 
stoupání. Ta je součtem rychlosti vzduchové hmoty stoupavého proudu a rychlosti 
klesání letadla (obr. 4-6). 
4.1.2 Použitý model počasí 
 Počasí, tedy okamžitý stav atmosféry, má zcela zásadní vliv na podobu letu 
kluzáku. Nejpodstatněji ovlivňují let pohyby vzduchových hmot. Vodorovný pohyb 
(vítr) bude z důvodu určitého zjednodušení zanedbán. Předpokladem pro toto 
zjednodušení je let po uzavřené trati při stálém směru a síle větru. Toto zjednodušení 
sice pomíjí některá specifika bezmotorového letu (např. omezení dostupnosti 
stoupavých proudů), výrazně však usnadní samotný výpočet. Velikosti vertikálního 
pohybu vzduchu (stoupavých a klesavých proudy) byly zjištěny ze záznamu 138 letů 
provedených piloty Aeroklubu Jaroměř na kluzáku typu LS-3 / LS-3a v letech 2008-
2010.  Získané hodnoty by tedy měly odpovídat skutečným podmínkám provozu 
hodnoceného letadla. Data ve formátu .igc, která jsou dostupná prostřednictvím 
internetu (www.cpska.cz), byla odečtena pomocí programu SeeYou a následně 
zpracována v tabulkovém procesoru MS Excel.   
Délka 
tratě Doba letu 
Doba 
kroužení 
Prům. 
stoup. 
Doba 
klouzání 
Prům. 
klesání 
Traťová 
rychlost 
s
 t tkr wk tkl wk Vt 
[km] [min] [min] [m/s] [min] [m/s] [km/h] 
227.2 185.5 58.9 1.458 133 -0.74 88.644 
Tab. 4-1: Charakteristický let 
 
Obr. 4-7: Stoupavé proudy podle Horstmanna [6] 
30 
 
4.1.2.1 Stoupavý proud 
 V minulosti bylo vytvořeno několik modelů stoupavých proudů, z nichž patrně 
nejpropracovanější vytvořil prof. K. H. Horstmann. Předpokládá čtyři základní druhy 
stoupavých proudů o různé intenzitě a šířce (obr. 4-7) a dále stanovuje podíl jejich 
zastoupení během celého letu. 
 Pro účely dalších výpočtů by byl tento model však jen obtížně použitelný. 
Ze souboru letových dat totiž není možné určit šířku stoupavého proudu dané 
intenzity, pouze jeho podíl na celkové době strávené v kroužení. Byl proto nakonec 
vybrán jednoduchý parabolický model, pro nějž byl stanoven poloměr s nulovou 
vertikální rychlostí 250m. Podobný model je používán např. v Anglii pro stanovení 
koeficientů hendikepu pro účely soutěží. Intenzita stoupání v místě středu 
výstupného proudu byla stanovena pomocí poláry v kroužení tak, aby nejvyšší 
dosažitelná hodnota stoupání kluzáku v daném výstupném proudu odpovídala 
požadované hodnotě.  
w6 
 w6 · M1  R/R	O 
w [m/s] -0.90 0.00 0.50 1.00 1.50 2.00 2.50 3.00 3.50 4.00 4.50 5.00 
ws0 [m/s] -0.05 0.85 1.43 1.99 2.54 3.09 3.64 4.18 4.72 5.26 5.80 6.34 
%tkr [-] 8.56 7.05 10.62 15.52 16.19 15.04 10.16 6.51 3.82 1.9 0.85 0.87 
Tab. 4-2: Hodnoty stoupání ve středu stoupavého proudu, zastoupení jednotlivých stoupavých proudů 
 
Obr. 4-8: Modely stoupavých proudů 
4.1.2.2 Vertikální proudění vzduchu během klouzání 
 Při letu během dvěma vzestupnými proudy, ve kterých pilot předpokládá získání 
výšky kroužením, prolétává kluzák řadou dalších stoupavých i klesavých proudů. 
Pilot se přitom snaží podle aktuální meteorologické situace volit trasu letu podél 
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zadané trati, aby se pokud možno vyhnul intenzivnímu klesání a zkrátil tak dobu 
strávenou kroužením na minimum. 
 Z dostupných letových dat bylo zjištění intenzity pohybů vzduchové hmoty 
poměrně snadné. Byla stanovena jako rozdíl naměřeného průměrného klesání 
kluzáku ve fázi klouzání danou rychlostí a velikosti klesání odpovídající dané 
rychlosti letu odečtené z rychlostní poláry kluzáku. 
PQ 
 PR  P 
 Výsledky jsou uvedeny v následující tabulce. Poměrně překvapivý je fakt, 
že všechny výsledné hodnoty jsou kladné. Znamená to tedy, že piloti dokázali využít 
počasí ve svůj prospěch. 
V [km/h] 100 120 140 160 180 200 
wk [m/s] 0.19 -0.72 -1.10 -1.50 -1.98 -2.79 
w
 
[m/s] -0.77 -1.01 -1.42 -2.07 -3.08 -3.85 
ws [m/s] 0.96 0.28 0.32 0.57 1.10 1.06 
%tkl [-] 25.75 31.96 26.26 11.47 3.68 0.87 
Tab. 4-3: Rychlosti klesání při klouzání danou rychlostí 
4.1.3 Přeskoková rychlost 
 Jedná se o rychlost letu kluzáku mezi dvěma stoupavými proudy. Správná volba 
přeskokové rychlosti je podmínkou pro uskutečnění hodnotného sportovního výkonu. 
Praxe ukazuje, že rychlost příslušná největší klouzavosti v klidném ovzduší nevede 
k nejvyšší rychlosti na trati. Na obr. 4-9 se jedná o případ A. Pilot sice během 
přeskoku ztratí nejméně výšky, ale v porovnání ostatními dosáhne stoupavého 
proudu jako poslední. Pilot kluzáku C naproti tomu zvolil maximální možnou rychlost 
přeskoku. Stoupavého proudu dosáhnul jako první, vyklesal však mnohem více výšky 
než pilot A a musí proto setrvat podstatně déle v kroužení. Pilot B zvolil optimální 
přeskokovou rychlost. Ke stoupavému proudu dorazil sice později než pilot C a musel 
získat více výšky než pilot A, celková doba jeho letu je však nejkratší. 
 
Obr. 4-9: Volba přeskokové rychlosti 
 Matematické vyjádření doby letu takového modelového přeletu s jedním 
stoupavým proudem je následující: t9 
 w6 · tSTw  
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kde tt je celková doba na trati, tkr doba strávená kroužením, ws rychlost stoupavého 
proudu a w rychlost klesání letadla. 
 
Obr. 4-10: Rychlost přeletu v rychlostní poláře 
 Traťovou rychlost je tedy možné vyjádřit jako funkci rychlosti stoupavého proudu 
a rychlosti přeskoku, které odpovídá rychlost klesání podle rychlostní poláry: 
V9 
 u · w6w6  w 
 Optimální rychlost přeskoku je pak ta s nejvýhodnějším poměrem vůči rychlosti 
klesání. 
 
Obr. 4-11: Optimální přeskoková rychlost 
4.1.4 Hodnotící kritérium 
 Při soutěžním plachtění podobně jako v jiných sportech vítězí ten, kdo první 
dosáhne cíle, případně urazí největší vzdálenost v určeném čase. Na let je proto 
nezbytné nahlížet jako na celek, a proto byly všechny řešené varianty wingletu 
porovnávány na základě právě celkové rychlosti teoreticky dosažitelné na trati, která 
dělí startovní pole na vítěze a poražené. 
 Výpočet byl proveden v programu MATLAB 7. Jako vstupy pro výpočet 
posloužila data uvedená v kapitole 4.1.2 a poláry letadla vypočítané pro nové křídlo 
s navrhovanými variantami wingletů.  
 Prvním krokem byl výpočet průměrné rychlosti stoupání při kroužení 
ve stoupavých proudech odpovídajících zvolenému modelu. Protože se jedná 
o stoupavé proudy s parabolickým rychlostním profilem, bylo možné využít rovnic, 
které uvádí Irwing [7]: 
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3 · tanLµ · cosV 	> µ 
 4 · HX3YZ[\·F I	 · ]^_]Z[\, 
w6 
 w@` · a w6w@` · b1  cu
	]Z[\g · R d
	 · cosec	µf  secE 	> µg 
kde wmin je minimální rychlost klesání kluzáku a uwmin jí odpovídající rychlost 
dopředná. Polára použitá pro výpočet letu v kroužení odpovídá kluzáku s výchylkou 
vztlakové klapky +5°. Hodnota p říčného náklonu µ byla vypočtena numericky 
iteračním postupem. Jednotlivé rychlosti stoupání byly rozloženy do doby kroužení 
podle zastoupení příslušných stoupavých proudů a proloženy kvadratickým splinem. 
Následně byla provedena numerická integrace těchto hodnot lichoběžníkovou 
metodou a vypočítána průměrná rychlost stoupání (obr. 4-12). 
 
Obr. 4-8: Předpokládaná velikost stoupání kluzáku při kroužení během celého letu, konečná varianta wingletu 
wS 
 ∑ wS, · tST,`jV tST  
 Pro fázi přeskoku bylo uvažováno, že pilot provede optimalizaci rychlosti 
popsanou v kapitole 4.1.3, přičemž pro odhad rychlosti stoupání ve stoupavých 
proudech použije jejich rozložení uvedené výše. Směrnice jednotlivých tečen ke 
křivce rychlostní poláry byly zjišťovány iteračním postupem, přičemž použité poláry 
odpovídaly kluzáku s výchylkou vztlakové klapky 0° a -7°. Ze dvou takto zjišt ěných 
hodnot pro každý případ byla vždy zvolena ta výhodnější. K takové hodnotě rychlosti 
klesání byla přičtena rychlost proudění vzduchu mezi stoupavými proudy z tab. 4-4, 
kterou podle předpokladu pilot neočekával a proto ji nezahrnul do optimalizace 
přeskokové rychlosti. Poté byla vypočtena průměrná přeskoková rychlost. 
uS 
 ∑ uS, · tS,`jV tS  
 Výsledná teoretická traťová rychlost byla následně vypočítána podle rovnice 
z kapitoly 4.1.3. 
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4.2 Předpokládaný vliv wingletu na aerodynamiku kluzáku 
4.2.1 Náhradní křídlo 
 Zavedení náhradního křídla zvětšeného rozpětí je jednou z metod, jak určit vliv 
wingletu na rozložení součinitele vztlaku po křídle. Podoba náhradního křídla musí 
být přitom taková, aby rozložení součinitele vztlaku na něm (resp. na části jeho 
rozpětí, která odpovídá rozpětí původního křídla) co nejvíce odpovídalo rozložení na 
křídle původního rozpětí opatřeného wingletem. Rozložení součinitelů na náhradním 
křídle je potom možné analyzovat stejně jako na kterémkoli jiném rovinném křídle. 
 Rozpětí náhradního křídla bylo nakonec stanoveno tak, že křivka rozložení 
součinitelů vztlaku křídla osazeného wingletem byla proložena vhodným polynomem, 
jehož průsečík s nulovou osou součinitele vztlaku určil přídavek rozpětí křídla. 
Problémem však byla dostupnost takových známých rozložení pro letadla obdobné 
kategorie. Nakonec tak bylo použito pouze vypočítané rozložení vztlaku kluzáku 
SB-14, který vznikl v Akafliegu Braunschweig. Jedná se sice o letadlo s rozpětím 
18m, nicméně s velmi podobným plošným zatížením a režimem provozu. 
 
Obr. 4-9: Princip použití náhradního křídla [8] 
 
Obr. 4-14 Stanovení rozpětí náhradního křídla 
 Výsledek ukazuje na zvětšení polorozpětí křídla o 79% výšky wingletu. Uvedený 
postup však zcela opomíjí jeho plochu. Při dalších výpočtech by tak byly výrazně 
nadhodnoceny winglety s extrémní štíhlostí. Proto byl poměr přídavku rozpětí a výšky 
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wingletu přepočten podle následujícího vztahu odvozeného z přidané plochy křídla 
a plochy wingletu: 
∆b/2h] 
 S∆o/	c∆o/	 · h] 
 Sp∆o/	 · Sp]c∆o/	 · S] · h] 
 36097 · 48365279,3 · 25000 · 250 
 1,53 
kde S’w představuje plochu wingletu zadané výšky se stejnou hloubkou jako je 
hloubka křídla, S’Δb/2 je přidanou plochou před korekcí a SΔb/2 a cΔb/2 jsou přidaná 
plocha poloviny křídla a její střední hloubka. 
 
Obr. 4-15: Korekce rozpětí náhradního křídla 
 Zdánlivě logičtější se jeví řešení, kdy by přírůstek rozpětí nebyl vztažen na jeden 
z rozměrů wingletu, ale přímo na jeho plochu. Tento způsob by si však v průběhu 
dalších výpočtu vyžádal vytvoření podstatně většího počtu náhradních křídel. 
Zohlednění plochy wingletu ve výpočtu je popsáno v následujícím textu. 
4.2.2 Vliv wingletu na poláru letadla 
 Plocha wingletu se tak stala parametrem určujícím do jaké míry se rozložení 
indukovaných úhlů náběhu křídla s wingletem přibližuje rozložení náhradního křídla. 
Porovnány byly vždy součinitele odpovídající stejnému úhlu náběhu. 
α,Sříx5y]`9 
 S]Sp] · α,`á{T|x`í Sříx5  H1  S]Sp]I · α,Sříx5 
 Dále byla zjištěna rozložení aerodynamických součinitelů po délce wingletu 
a stanoven celkový součinitel odporu wingletu ve směru letu. Zahrnuje příslušné 
složky profilových součinitelů odporu a vztlaku a součinitel indukovaného odporu 
wingletu. 
c] 
 ∑ cx], · cosα, · S],`jV S]  ∑ c], · sinα, · S],`jV S]  c]
	π · A] · 1  δ] 
 
Obr. 4-16: Aerodynamické součinitele wingletu 
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 V první fázi výpočtu byl kvůli jeho zrychlení na součinitele vztlaku a odporu křídla 
aplikován analogický postup jako v případě indukovaných úhlů náběhu. Podrobně 
byly součinitele vypočítány pouze pro křídlo s poslední verzí wingletu. 
4.3 Geometrické parametry wingletu 
 Vlastnosti wingletu jsou dány jeho profilem a geometrií. Jejich správná volba 
rozhoduje o tom, zda winglet bude pro letadlo přínosem nebo přítěží. Hlavními 
parametry ovlivňujícími jeho aerodynamické charakteristiky jsou zejména 
- použitý profil 
- plocha 
- délka 
- zúžení 
- úhel nastavení a kroucení 
- úhel podélného sklonu 
- úhel příčného sklonu 
 
  Na winglet byl použit profil PSU 94-097 [2]. Jde o profil vyvinutý na univerzitě 
v Pennsylvanii speciálně pro použití na wingletech. Měl by spolehlivě pracovat již při 
nízkých Reynoldsových číslech (nejnižší Reynoldsovo číslo u řešených variant činilo 
přibližně 50 000) a velkých záporných úhlech náběhu. Byl navržen i s ohledem 
na dosažení nízkého součinitele odporu při malých součinitelích vztlaku. 
 
 
Obr. 4-17: Aerodynamické charakteristiky profilu PSU 94-097 [2] 
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 Vliv plochy wingletu na rozložení vztlaku na křídle již byl zmiňován v předchozí 
kapitole. Jsou jí však i přímo úměrné aerodynamické síly, které na winglet působí. 
Nelze jednoznačně říci, zda je nejvhodnější volit plochu co nejmenší, protože 
při některých úhlech náběhu může výsledná aerodynamická síla snižovat odpor 
letadla (jak již bylo uvedeno v kapitole 3.2). 
 Délka, resp. výška wingletu určuje, jak velkou částí rozpětí křídla bude proudění 
na wingletu ovlivněno. Společně s plochou wingletu definuje jeho štíhlost, která je 
určující pro velikost indukovaného odporu. Protože štíhlost wingletu je v porovnání 
se štíhlostí křídla relativně malá, tvoří indukovaný odpor vždy nezanedbatelnou část 
celkového odporu wingletu. Délka wingletu zároveň ovlivňuje velikost ohybového 
momentu, kterým winglet zatěžuje křídlo. 
     
Obr. 4-18: Zúžení a plocha wingletu   Obr. 4-10: Úhel nastavení a kroucení wingletu 
 
 Zúžení, stejně jako úhel kroucení a úhel podélného sklonu, ovlivňuje rozložení 
součinitele vztlaku po délce wingletu. Americký konstruktér wingletů Peter Masak 
doporučuje [9] volit tyto parametry tak, aby případné odtrhávání proudu 
při překročení místních kritických úhlů náběhu postupovalo směrem od konce 
ke kořeni wingletu.  
 
Obr. 4-20: Podélný sklon wingletu 
 Úhel nastavení wingletu má zcela zásadní význam. Přímo ovlivňuje velikost 
součinitele vztlaku v daném řezu. Společně s faktory ovlivňujícími rozložení 
součinitele vztlaku určuje, při jakém úhlu náběhu křídla (resp. rychlosti letu) bude mít 
winglet nejnižší odpor, při jakém bude winglet nejvíce namáhán, a samozřejmě také 
při jakém dojde k odtržení proudění na wingletu a tím pádem snížení jeho funkčnosti. 
 Při zatěžování křídla dochází k jeho ohybu. To způsobuje změnu směru sil, jimiž 
působí na letadlo winglety připevněné na jeho koncích. Vznikne složka 
aerodynamické síly wingletu snižující celkový vztlak křídla. Tomuto jevu lze předejít, 
případně ho zvrátit v prospěch, vhodným úhlem příčného sklonu wingletu. To však 
není v případě řešeném v této práci vzhledem k prostorovému uspořádání konce 
křídla možné. Nejsou ani známy prohnutí křídla při různých úhlech náběhu. Proto 
dále nebyl příčný sklon wingletu uvažován. 
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4.4 Postup při výběru parametrů wingletu 
 Cílem optimalizace parametrů bylo vybrat takový winglet který představuje 
největší přínos pro letadlo dle zvoleného hodnotícího kritéria. Provádět postupně 
výpočet pro všechny kombinace reálných hodnot zkoumaných parametrů není 
z důvodu rozsahu takového výpočtu možné. Proto bylo stanoveno 9 počátečních 
variant wingletu, které měly pomoci omezit rozsah výběru. Všechny mají 
lichoběžníkový tvar se zúžením 0,8 a nejsou podélně skloněny. 
Varianta 
Délka Plocha Štíhlost 
[mm] [mm2] [-] 
1
 250 33750 3.703 
2
 250 22500 5.556 
3
 250 11250 11.111 
4
 375 75937.5 3.703 
5
 375 50625 5.556 
6
 375 25312.5 11.111 
7
 500 135000 3.703 
8
 500 90000 5.556 
9
 500 45000 11.111 
Tab. 4-4: Počáteční parametry wingletu 
 Tyto varianty nebyly voleny náhodně, jak by se mohlo zdát z hodnot ploch 
a štíhlostí. Kořenová hloubka wingletu největší plochy dané délky byla stanovena 
na 60% této délky, každá další plocha je pak o třetinu nižší. 
 U všech těchto variant bylo dále počítáno s třemi různými úhly nastavení 
a kroucení. Ty odpovídaly rozložením indukovaného úhlu náběhu pro tři různé úhly 
náběhu křídla, resp. rychlosti letu. Kroucení bylo uvažováno takové, aby součet 
rozložení indukovaných úhlů náběhu s rozložením kroucení po délce wingletu 
odpovídal nekroucené ploše s konstantním úhlem nastavení. Výchozí úhly nastavení 
byly voleny tak, aby byl celkový součinitel vztlaku wingletu při daném úhlu náběhu 
roven jedné, což je hodnota které odpovídá největší účinnost křídla. 
αSříx| 
 cSříx|aSříx|  αSříx| 
 Úhly náběhu křídla byly zvoleny tak, aby se blížily úhlům náběhu při rychlostech 
od 70 do 200km/h. Zvolené úhly náběhu nakonec odpovídají těmto rychlostem pouze 
přibližně, protože součinitele vztlaku křídla vypočítané pro ně dle vzorce 
c Sříx| 
 2 · m · gρ · S · V	 
(stejně jako v dalším průběhu výpočtu pro 0m MSA) nejsou díky vyvažovacím silám 
na výškovém kormidle totožné se součiniteli vztlaku letadla. Vyvažovací síly byly 
vypočítány z rovnice momentové rovnováhy letadla 
LSříx| · x  MSříx|  L2 · l2 
 0 
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kde 
LSříx| 
 V	 · cSř · ρ · S · V	    L2 
 V	 · c2 · ρ · S2 · V	 
MSříx| 
 V	 · c@Sř · ρ · S · V	 · cB  . 
 
Obr. 4-21: Momentová rovnováha kluzáku 
Dalšími úpravami vznikl vztah pro skutečnou rychlost letadla při zadaném součiniteli 
vztlaku křídla. Poloha těžiště xT, která se pro řešený případ nachází ve 42,4% 
cSAT,byla vypočítána pomocí údajů z letové příručky kluzáku LS-3 [10] pro hmotnost 
prázdného letadla 250kg a hmotnost pilota 80kg. 
V 
 : m · gV	 · ρ · S · CcSř  4<ř·y4Zř·4 D 
 Pro jednotlivé body poláry (resp. polár, neboť tento postup byl opakován 
pro všechna tři sledovaná nastavení vztlakové klapky) byl poté vypočten odpor trupu 
a ocasních ploch jako rozdíl odporu letadla a odporu původního křídla. 
D9TXy2 
 m · gK  12 · cSř · ρ · S · V	 
 Pro délky wingletu všech posuzovaných variant byly vypočítány délky náhradních 
křídel, sklony jejich vztlakových čar a rozložení indukovaného odporu po jejich 
rozpětí. Postupem z kapitoly 4.2.1 byly vytvořeny modely křídel pro všechny plochy 
posuzovaných variant. 
 Dále byla pro všechny zvolené varianty wingletů vypočítána opět pomocí 
programu Glauert III rozložení vztlaku na wingletu podle rozložení indukovaného 
odporu na modelovém křídle ve sledovaných bodech polár. Hodnotám součinitelů 
vztlaku byly přiřazeny součinitele odporu a momentu podle poláry a momentové čáry 
profilu, byl vypočítán součinitel indukovaného odporu wingletu. Celkový odpor 
wingletu byl poté přičten k odporu modelu křídla a odporu trupu a ocasních ploch 
pro daný úhel náběhu křídla. 
D 
 D]  D9TXy2  DSříx| 
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αkř V Dtr+VOP αkř V Dtr+VOP αkř V Dtr+VOP 
 
[°] [km/h] [N] [°] [km/h] [N] [°] [km/h] [N] 
A
 8.11 19.63 9.04 6.79 19.57 1.59 10.00 19.78 11.18 
B
 4.94 22.33 6.56 3.62 22.26 8.14 6.83 22.46 11.20 
C
 2.76 25.05 8.63 1.45 24.94 13.83 4.65 25.21 12.46 
D
 1.21 27.74 15.17 -0.10 27.59 19.41 3.10 27.96 15.25 
E
 0.06 30.41 19.62 -1.25 30.22 19.05 1.95 30.70 17.37 
F
 -0.81 33.05 20.66 -2.13 32.80 18.39 1.08 33.42 17.90 
G
 -1.49 35.65 19.53 -2.81 35.34 22.73 0.40 36.12 17.50 
H
 -2.03 38.22 18.08 -3.35 37.84 34.08 -0.14 38.79 16.74 
I
 -2.47 40.75 17.90 -3.78 40.30 51.52 -0.58 41.44 15.97 
J
 -2.83 43.25 20.20 -4.14 42.72 72.80 -0.94 44.07 15.48 
K
 -3.12 45.71 25.23 -4.44 45.10 95.05 -1.23 46.67 15.41 
L
 -3.37 48.13 31.96 -4.68 47.44 114.99 -1.48 49.26 15.87 
M
 -3.58 50.51 37.79 -4.89 49.74 129.08 -1.69 51.82 16.66 
N
 -3.76 52.86 38.42 -5.07 52.01 133.64 -1.87 54.37 17.31 
Tab. 4-4: Vybrané body poláry 
 Bylo tak získáno všech 27 rychlostních polár a první fáze optimalizace byla 
završena výpočtem teoretických traťových rychlostí letadel s „novým“ křídlem. Pak 
byly tyto hodnoty vyneseny do grafů podle délky, plochy a štíhlosti variant wingletů. 
Tyto body bylo nutné proložit vhodnou křivkou zobrazující trend velikosti průměrné 
rychlosti letu v závislosti na sledované veličině. Pro tento účel byl zvolen polynom 
druhého stupně (vyšší stupeň by se dal použít pouze v případě závislosti na ploše 
wingletu, mohl by však vykazovat více lokálních extrémů ve sledovaném rozsahu 
hodnot). Poloha maxima této křivky pak určila velikost parametru dané veličiny, 
jemuž teoreticky odpovídá nejvyšší traťová rychlost. Vzhledem k počtu doposud 
vyřešených variant i samotné metodě sice nebylo možné očekávat vysokou přesnost, 
nakonec ale přeci jen poskytla vodítko ke stanovení žádaných parametrů.  
 Hned první graf (obr. 4-21) však nepotvrdil jednoznačnost nastíněného řešení. 
Optimální délka wingletu tak musela být zjištěna nepřímo pomocí jeho plochy 
a štíhlosti. 
h] 
 .2 · S] · A]2  
Již v tomto okamžiku však bylo rozhodnuto, že by délka wingletu neměla přesáhnout 
500mm. 
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Obr. 4-22: Teoretická traťová rychlost podle délky wingletu 
 Maxima zbylých dvou proložených křivek (obr. 4-23 a 4-24) poukazují na štíhlost 
7,5 a plochu wingletu přibližně 83900mm2. 
 
Obr. 4-11: Teoretická traťová rychlost podle štíhlosti wingletu 
 Výpočet vede na hodnotu délky 560mm. To je o 12% více, než stanoví přijaté 
omezení. Konečná délka wingletu byla tedy určena 500mm a střední hloubka profilu 
135mm. To odpovídá ploše 67500mm2 a štíhlosti 7,41. Obě hodnoty leží poblíž 
maxima zkoumaných křivek, nicméně vlastnosti takového wingletu je nutné ověřit. 
Proto byly vypočteny nové poláry pro křídlo s touto verzi wingletu a z nich zjištěna 
traťová rychlost. Výpočet byl proveden rovnou pro tři různé úhly nastavení. 
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Obr. 4-12: Teoretická traťová rychlost podle plochy wingletu 
B
 D F 
Vt [km/h] 94.86 94.71 94.49 
Tab. 4-5: Teoretická traťová rychlost podle úhlu nastavení 
 
 Hodnoty v tabulce potvrdily předchozí předpoklad. Zároveň je možné 
vysledovat, že výhodnější se jeví nastavení wingletu podle vyšších úhlů náběhu 
křídla (resp. nižších rychlostí letu). Byla proto ověřena varianta pro nastavení podle 
úhlu náběhu křídla A. výpočet byl proveden hned pro tři různé hodnoty zúžení 
wingletu. Úhly nastavení wingletu v jednotlivých řezech vzhledem k ose x (směru 
letu) jsou uvedeny v následující tabulce: 
z [mm] 0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 
ε [°] 0.63 -2.02 -2.87 -3.58 -4.16 -4.65 -5.05 -5.37 -5.64 -5.85 -6.03 
Tab. 4-6: Úhel nastavení wingletu v jeho řezech 
 >  [-] 0.4 0.6 0.8 
Vt [km/h] 95.76 96.88 95.35 
Tab. 4-7: Teoretická traťová rychlost podle zúžení 
 Opět došlo k poměrně výraznému zvýšení traťové rychlosti. Posledním 
prověřovaným parametrem je úhel podélného sklonu. 
χw [°] 0 10 20 
V
 
[km/h] 96.88 95.33 95.25 
Tab. 4-8: Teoretická traťová rychlost podle podélného sklonu 
91
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 Podle tabulky traťová rychlost s úhlem podélného sklonu klesá. Její vypovídací 
hodnotu však snižuje fakt, že program Glauert III není pro výpočty s takto velkým 
sklonem určen [11]. Protože je však na základě poznatků z praxe úhel podélného 
sklonu doporučován [9], mimo jiné také jako prevence aeroelastických jevů, byla 
zvolena jeho hodnota 10°. Parametry optimalizované geometrie wingletu jsou potom 
následující: 
hw Sw ckw c0w fε χw 
[mm] [mm2] [mm] [mm] [-] [°] 
500 67500 168 102 A 10 
Tab.-9: Parametry optimalizovaného wingletu 
 Na závěr byly rychlostní poláry modelu křídla a traťová rychlost pro poslední 
verzi wingletu přepočítány s aerodynamickými koeficienty přepočítanými podle 
rozložení úhlů náběhu. Výsledky poměrně jednoznačně ukazují, že přijatá 
zjednodušení vedou k výraznému nadhodnocení výsledků. Z vzájemného porovnání 
jak rychlostních polár, tak i diagramů klouzavosti však i přesto je patrný alespoň 
částečný přínos wingletů při nižších rychlostech letu. Výhodnější bude tedy jejich 
použití při slabších meteorologických podmínkách, kdy roste podíl kroužení 
na celkové době letu. Bohužel, záporná výchylka vztlakové klapky se stala prakticky 
nepoužitelnou. Je dost možné, že velkou měrou se na výsledku podepsal příliš velký 
součinitel vztlaku wingletu přiřazený jeho výchozímu nastavení. Mohlo tak dojít 
k situaci, kdy součinitel vztlaku wingletu neklesl ani při vysokých rychlostech letu 
a sám se stal významným zdrojem indukovaného odporu. 
wk_kr wk_kl ukl Vt 
[m/s] [m/s] [km/h] [km/h] 
+
 winglet 1.76 -0.74 129.02 90.87 
-
 winglet 1.60 -0.85 138.71 90.50 
4-10: Traťová rychlost a průměrné rychlosti klesání 
 Pro dosažení uspokojivějších výsledků návrhu se jeví jako nezbytná podmínka 
provádět podrobný výpočet rozložení vztlaku pro každou řešenou variantu geometrie 
wingletu. Vhodné by bylo jistě pro počáteční fázi zvolit větší počet variant. To by však 
vyžadovalo mnohem větší automatizaci výpočtu, zejména rozložení vztlaku. 
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Obr. 4-25: Rychlostní polára LS-3 s wingletem a bez wingletu, δ=0° 
 
Obr. 4-26 Klouzavost LS-3 s wingletem a bez wingletu, δ=0° 
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Obr. 4-27: Rychlostní polára LS-3 s wingletem a bez wingletu, δ=+5° 
 
 
Obr. 4-28: Klouzavost LS-3 s wingletem a bez wingletu, δ=+5° 
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Obr. 4-29: Rychlostní polára LS-3 s wingletem a bez wingletu, δ=-7° 
 
Obr. 4-30: Klouzavost LS-3 s wingletem a bez wingletu, δ=-7° 
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5 3D model wingletu 
 V programu CATIA byl vytvořen 3D model tvaru zakončení křídla kluzáku LS-3 
s navrhovaným wingletem. Posloužil jako podklad pro vytvoření výkresu nástavce 
křídla. Ten zobrazuje nejen tvar wingletu s jeho hlavními rozměry. Znázorňuje také 
polohu prvků zajišťujících jeho spojení s křídlem. Jak již bylo naznačeno v kapitole 
[odkaz], jedinou nutnou úpravou křídla je odstranění části koncového oblouku 
za přepážkou v křídle. 
  
 
Obr. 5-1: Model navrhovaného wingletu 
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6 Zatížení křídla 
 Jak bylo v předchozím textu uvedeno, winglet mění rozložení aerodynamických 
sil po rozpětí křídla a sám do něj zavádí síly nové. Proto byla provedena kontrola 
zatížení křídla. Zatížení křídla s wingletem bylo srovnáváno se zatížením původního 
křídla. Při výpočtu bylo postupováno podle předpisu pro stavbu kluzáků CS 22 [12] 
v součinnosti s letovou příručkou kluzáku LS-3. 
6.1 Původní křídlo 
6.1.1 Obálka zatížení 
 
Obr. 6-1: Obratová obálka zatížení podle předpisu CS 22 
 Násobky zatížení při obratech odpovídají letadlu kategorie utility dle CS 22.337. 
Rychlosti letu v charakteristických bodech obratové obálky byly zjištěny z letové 
příručky kluzáku. Výjimku tvoří pouze rychlost obratu při letu na zádech, kterou 
příručka výslovně nezmiňuje. Byla proto vypočítána podle vzorce: 
V 
 V6	 · .n 
 Pádová rychlost při letu na zádech Vs2 byla uvažována 93km/h. 
  
A
 D E G 
n
 
[-] 5.3 4 -1.5 -2.65 
V
 
[km/h] 190 270 270 152 
Tab. 6-1: Charakteristické body obratové obálky 
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Obr. 6-2: poryvová obálka zatížení podle předpisu CS 22 
 Násobky zatížení od poryvů byly stanoveny v souladu s CS 22.341 pro střední 
rychlosti poryvu U 15 a 7,5 m/s: 
n 
 1   S	 · ρ · U · V · a@·B  
kde zmírňující součinitel poryvu se rovná 
k 
 0,88 · µ5,3  µ 
a bezrozměrný hmotnostní poměr kluzáku 
µ 
 2 · @Bρ · c · a 
VA VD 
+n [-] 4.97 3.82 
-n [-] -2.97 -1.82 
Tab. 6-2: Násobky zatížení od poryvů 
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Obr. 6-3: Obálka zatížení LS-3, mTOW = 472kg 
6.1.2 Definice případů zatížení 
 Zatížení bylo zjišťováno pro charakteristické body obálky A, D, E a –B. 
Pro rychlost VA při nastavení klapky +10° a 0°, pro maximální rychlos t při nastavení 
-7°. Zkoumáno bylo i nesymetrické zatížení k řídla vychýlením křidélek a příslušnými 
setrvačnými silami na počátku klonění. Násobek zatížení byl pro tyto případy snížen 
v souladu s příslušným předpisem na 2/3 a výchylky křidélek při rychlosti VD byly 
určeny podle vztahu: 
δ 
 δ · VV  3 
Případ 
V
 n δklapky δkorm. 
 Případ 
V
 n δklapky δkorm. 
[km/h] [-] [°] [°] 
 
[km/h] [-] [°] [°] 
A0 190 5.3 0 0 
 
A0+
 190 3.53 0 +16 
-B0 190 -2.97 0 0 
 
A0-
 190 3.53 0 -13 
A10 190 5.3 10 0 
 
A10+
 190 3.53 10 +16 
-B10 190 -2.97 10 0 
 
A10-
 190 3.53 10 -13 
D
 270 4 -7 0 
 
D+ 270 2.67 10 +3.8 
E
 270 -1.82 -7 0 
 
D- 270 2.67 10 -3 
Tab. 6-3: Definice případů zatížení 
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6.1.3 Vyvažovací zatížení 
 Jedním z požadavků předpisu je, aby byla při výpočtu zatížení zohledněna 
i vyvažovací síla působící na vodorovnou ocasní plochu, která ustavuje momentovou 
rovnováhu letadla. Ta má pro účely výpočtu zatížení podobu (upraveno podle [13]): 
n · m · g · x  MSříx|  L2m2 · g · l2 
 0 
 
Obr. 6-4: Momentová rovnováha na letadle 
 Poloha těžiště xT od působiště vztlakové síly na křídle byla určena podle letové 
příručky kluzáku. Odhadovaná hmotnost VOP je 6kg. 
 Klopivý moment křídla je stále roven 
MSříx| 
 V	 · c@Sř · ρ · S · V	 · cB  . 
Jeho aerodynamický součinitel je však již znám díky výpočtům v kapitole 4.4. Protože 
se nemění nijak výrazně se změnou úhlu náběhu, mohla být při výpočtu bez ohledu 
na rychlost letu použita jedna jeho velikost (samozřejmě odpovídající výchylce 
vztlakové klapky). 
 
δ [°] 0
 +5 -7 
cmkř [-] -0.121 -0.151 -0.076 
Tab. 6-4: Součinitel momentu křídla 
6.1.4 Rozložení hmotnosti křídla po rozpětí 
 Z letové příručky kluzáku byla zjištěna hmotnost nosné plochy mkř = 130kg 
a maximální povolená hmotnost vodní přítěže v křídle mb = 112kg (pro případ 
největší povolené hmotnosti pilota, tj. 110kg). Předpokládalo se, že pryžové vaky 
na vodní přítěž zasahují do poloviny rozpětí křídla. Hmotnost vodní přítěže byla 
rozložena po rozpětí jednoduše podle plochy křídla. 
moy 
 Sy · moS · 1 2>  
6.1.5 Rozložení součinitelů vztlaku po rozpětí 
 Rozložení bylo zjištěno programem Glauert III. Součinitele vztlaku křídla byly 
zjištěny s ohledem na vyvažovací zatížení. 
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c 
 2 · n · m · g  F2 ·  · 	  
 Rozložení vztlaku v řezu křídla se rovná: 
c4y 
 c · c`y  cy  cSy  c6@y  c|`96@y 
 
Obr. 6-5: Rozložení součinitelů vztlaku, m=472kg 
6.1.6 Zatížení posouvající silou 
 Průběh velikosti posouvající síly působící na křídlo je dána součtem jejích složek 
Ty 
 T|y  Ty 
   q|ydy
o 	>

   qydy
o 	>

 
 Tae, resp. jí příslušející liniové zatížení qae, přestavuje zatížení křídla 
aerodynamickými silami, přičemž pro daný řez křídla 
q|y 
 12 · ρ · V	 · c4y · cy 
 Tg, resp. qg, které zastupuje setrvačné zatížení od násobku od nejen hmotnosti 
konstrukce křídla, ale i vodní přítěže, jsou pak reprezentanty zatížení silami 
hmotovými. 
qy 
 CqSřy  qoyD · n 
 Zvláštním případem je zatížení od rotace křídla při počátku klonění 
při nesymetrických případech zatížení: 
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qy 
 CqSřy  qoyD · n  CqSřy  qoyD · n · ε · yg  
přičemž platí: 
ε 
 MJ  
M 
   T¥y · dy 
   ρ · V	2 · c|`96@y · c · dy
o 	>
Ko 	>
o 	>
Ko 	>
 
J 
 m · i 
 m · 0,12 · b	 
 
Obr. 6-5: Rozložení posouvající síly, m=472kg 
6.1.7 Zatížení ohybovým momentem 
 Stejně jako posouvající síla, která jej definuje, je možné i ohybový moment 
rozdělit na příspěvek od aerodynamických a od hmotových sil: 
M5y 
   Tydy
o 	>


   T|ydy
o 	>

   Tydy
o 	>

 
Jeho rozložení je znázorněno v následujícím grafu. 
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Obr. 6-6: Rozložení ohybového momentu, m=472kg 
6.1.8 Zatížení krouticím momentem 
 I na kroucení křídla má rozložení jeho hmoty zásadní vliv. Klíčová je pro průběh 
krouticího momentu zejména vzájemná poloha těžiště letadla a působiště 
aerodynamických sil. 
 
Obr. 6-7: Krouticí moment křídla a poloha těžiště 
 Poloha těžiště se mění v závislosti na váze pilota a hmotnosti použité vodní 
přítěže. Povolený rozsah centráže je uveden v letové příručce kluzáku.  
M5y 
   q@.|ydy
o 	>

   q@ydy
o 	>

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přičemž liniové zatížení krouticím momentem od aerodynamických sil je rovno 
q@.|y 
 12 · ρ · V	 · Cc@y  ¦c@y§¨©  ¦c@y§¨ª«ZD · cy 
kde (cmo)δkl a (cmo)δkorm jsou přírůstky klopivého momentu křídla od výchylek klapky 
a kormidel. 
 Velikost momentu od hmotových sil je pak dána vztahem 
q@y 
 qy · x  0,25 · cy 
 
Obr. 6-8: Rozložení krouticího momentu, m=472kg 
6.2 Křídlo s wingletem 
6.2.1 Obálka zatížení 
 Charakteristické body obálky obratových zatížení byly uvažovány shodné 
s obratovou obálkou kluzáku s původním křídlem. Nově byly vypočítány pouze 
násobky zatížení poryvové obálky, protože křídlo s wingletem má větší sklon 
vztlakové čáry. Proto změna úhlu náběhu křídla při průletu poryvem vyvolá vyšší 
přírůstek vztlaku křídla.   
VA VD 
+n [-] 5.26 4.03 
-n [-] -3.26 -2.03 
Tab. 6-6: Násobky zatížení od poryvů 
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Obr. 6-9: Obálka zatížení LS-3 s wingletem, mTOW = 472kg 
6.2.2 Definice případů zatížení 
 Zatížení bylo zkoumáno ve stejných bodech obálky a stejných konfiguracích jako 
v případě letadla s původním křídlem, což umožnilo provést posouzení vlivu wingletu 
na zatížení kluzáku. 
Případ 
V
 n δklapky δkorm. 
 Případ 
V
 n δklapky δkorm. 
[km/h] [-] [°] [°] 
 
[km/h] [-] [°] [°] 
A0 190 5.3 0 0 
 
A0+
 190 3.53 0 +16 
-B0 190 -3.26 0 0 
 
A0-
 190 3.53 0 -13 
A10 190 5.3 10 0 
 
A10+
 190 3.53 10 +16 
-B10 190 -3.26 10 0 
 
A10-
 190 3.53 10 -13 
D
 270 4.03 -7 0 
 
D+ 270 2.67 10 +3.8 
E
 270 -2.03 -7 0 
 
D- 270 2.67 10 -3 
Tab. 6-7: Definice případů zatížení kluzáku s wingletem 
6.2.3 Vliv wingletu na zatížení křídla 
 Předpis CS 22.375 požaduje, aby výpočet zatížení křídla započítával boční 
zatížení vznikající na wingletu při bočním skluzu při rychlosti letu VA a příčném 
poryvu při rychlostech VB a VD.  
 Přitom připouští vypočítat mezní sílu při bočním skluzu rovnicí 
L]@| 
 1,25 · c]@| · S] ρ2 · V	 
a vztlak wingletu vlivem příčného poryvu jako 
L] 
 a] · S] ρ2 · V · U · k 
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kde aw je sklonem vztlakové čáry wingletu, k zmírňujícím součinitelem poryvu dle 
CS 22.345 a U rychlost poryvu, přičemž tato síla nemusí přesáhnout 
L]@| 
 1,25 · c]@| · S] ρ2 · V@|	 
Použité velikosti bočních sil pro jednotlivé případy zatížení uvádí následující tabulka. 
A0 -B0 A10 -B10 D E 
Lw [N] 501.64 454.66 499.169 454.66 323.0497 323.0497 
 
 
A0+
 A0- A10+ A10- D+ D- 
Lw [N] 493.739 493.739 490.092 490.092 323.0497 323.0497 
Tab. 6-8: Mezní bočná síla na wingletu 
 Kromě těchto mezních sil byla do zatížení zahrnuta i odporová síla působící 
na winglet ve směru letu, která ovlivňuje kroucení křídla.  
 Do výpočtu nebyla zahrnuta deformace křídla. Jeho průhyb sice zvyšuje 
vzdálenost mezi wingletem a osou trupu, natočení konce křídla i ohyb wingletu 
samotného tento jev mírní. Započítáno bylo pouze vzepětí křídla, které činí cca. 4°. 
  
  
 
Obr. 6-10: Poloha wingletu při ohybu křídla 
 Winglet byl zahrnut i do výpočtu hmotových sil. Drebler uvádí [14] odhad 
hmotnosti wingletů jako přibližně 1% hmotnosti prázdného letadla. Nakonec byla 
zvolena hodnota 1,5kg. 
 Tabulky a grafy s vypočtenými průběhy zatížení jsou součástí přílohy. 
6.3 Limitní podmínky provozu letadla s wingletem 
 Spočtené hodnoty zatížení původního křídla v mezních bodech obálky zatížení 
teoreticky udávají, na jaké provozní zatížení výrobce kluzák navrhl. Z výsledku 
výpočtu zatížení křídla s wingletem je patrné, že při zachování stávajících provozních 
omezení by docházelo k většímu namáhání, než s jakým bylo kalkulováno 
při konstrukčním návrhu křídla. Bylo proto nutné stanovit nová provozní omezení tak, 
aby k překročení těchto limitů nedocházelo. 
 Tab. 6-9 ukazuje, že nejvyšší hodnoty posouvající síly i momentů vznikají 
při kladném násobku na obratové rychlosti. Ohybový moment křídla s wingletem 
při kladném násobku zatížení je přitom o 8% vyšší než křídla původního, posouvající 
síla při násobku záporném o 5%. 
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Bod obálky zatížení A -B D E 
Pů
vo
dn
í 
k ř
íd
lo
 
T
 
[N] 6173.26 -3100.40 4144.62 -2102.50 
Mo [Nm] 20566.10 -12330.00 15452.50 -8642.90 
Mk [Nm] -2417.40 -1625.70 -1982.30 -1097.00 
K
ř
íd
lo
 
s 
w
in
gl
e
te
m
 
T(w) [N] 6281.02 -3247.30 5644.52 -1790.50 
Mo(w) [Nm] 22148.80 -12630.00 17388.50 -7313.90 
Mk(w) [Nm] -2334.40 -1951.90 -2000.80 -1151.80 
Tab. 6-9: Maximální hodnoty zatížení křídla 
 Jednou z možností jak snížit zatížení křídla je snížení návrhové rychlosti obratu, 
čímž dojde ke zmírnění aerodynamických sil působících na křídlo. Protože jsou 
závislé na druhé mocnině rychlosti, i malé její snížení může znamenat výraznou 
změnu v zatížení křídla. Míra snížení obratové rychlosti byla odhadnuta z poměru 
složek ohybových momentů způsobených právě aerodynamickými silami. 
V] 
 V · : M5|M5|] 
 Výsledná hodnota činí 187,9km/h, pro zajištění dostatečné rezervy byla zvolena 
hodnota 185km/h. Stále však platí požadovaný násobek zatížení 5,3. Tato podmínka 
si vyžádala snížení hmotnosti, a to o plných 15kg. Maximální rychlost letu byla 
zachována v původní výši. Protože rychlost letu ovlivňuje velikost uvažovaného 
násobku od zatížení poryvem a i mezní bočnou sílu působící na winglet, byly podle 
rovnic z kapitol 6.1.1 a 6.2.3 nově stanoveny i tyto hodnoty. Přehled nové podoby 
zatížení uvádí následující tabulky: 
Případ 
V
 n δklapky δkorm. 
 Případ 
V
 n δklapky δkorm. 
[km/h] [-] [°] [°] 
 
[km/h] [-] [°] [°] 
A0 185 5.3 0 0 
 
A0+
 185 3.53 0 +16 
-B0 185 -3.15 0 0 
 
A0-
 185 3.53 0 -13 
A10 185 5.3 10 0 
 
A10+
 185 3.53 10 +16 
-B10 185 -3.15 10 0 
 
A10-
 185 3.53 10 -13 
D
 270 4.03 -7 0 
 
D+ 270 2.67 10 +3.8 
E
 270 -2.03 -7 0 
 
D- 270 2.67 10 -3 
Tab. 6-10: Definice případů zatížení křídla s wingletem 
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A0 -B0 A10 -B10 D E 
Lw [N] 475.586 128.27 473.242 123.199 323.0497 323.0497 
 
 
A0+
 A0- A10+ A10- D+ D- 
Lw [N] 468.095 468.095 464.637 464.637 323.0497 323.0497 
Tab. 6-11: Mezní bočná síla na wingletu 
 
Obr. 6-11: Upravená obálka křídla s wingletem, mTOW = 457kg 
 
 Zatížení křídla s přijatým omezením již nepřekračuje maximální velikosti zatížení 
původního křídla. Snížení maximální přípustné hmotnosti pilota však značně omezuje 
okruh uživatelů kluzáku. Ani těžší piloti by však nemuseli být o let s upraveným 
letadlem ochuzeni. Letová příručka totiž stanoví podmínky pro provedení letu 
s nástavci křídel na rozpětí 15m. Bylo prokázáno [9], že tížení křídla od wingletu je 
menší než od nástavce rozpětí, a proto je možné takový let prohlásit za bezpečný. 
Bod obálky zatížení A -B D E 
Pů
vo
dn
í 
kř
íd
lo
 
T
 
[N] 6173.26 -3100.40 4144.62 -2102.50 
Mo [Nm] 20566.10 -12330.00 15452.50 -8642.90 
Mk [Nm] -2417.40 -1625.70 -1982.30 -1097.00 
K
ř
íd
lo
 
s 
w
in
gl
e
te
m
 
T(w) [N] 6046.14 -2911.30 4241.19 -1641.80 
Mo(w) [Nm] 20441.90 -11399.00 15957.50 -5543.80 
Mk(w) [Nm] -2181.50 -1843.80 -1962.40 -1160.20 
Tab. 6-12: Maximální hodnoty zatížení křídla 
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7 Závěr 
 Tato diplomová práce se zabývá návrhem wingletu pro kluzák LS-3, který by měl 
být součástí úprav provedených v rámci generální opravy. Hlavní snahou bylo vyčíslit 
možný přínos wingletu pro uživatele letadla a zhodnocení životaschopnosti tohoto 
projektu. Je pokusem o odklon od v praxi běžně využívaného prostého kopírování 
k řešení „na míru“. 
 Prvním úkolem bylo zjištění úplných informací o letadle samotném, neboť 
dostupné podklady neobsahovaly všechny potřebné údaje, bylo nutné stanovit 
a korigovat vlastnosti použitého profilu. 
 Byla stanovena metoda návrhu wingletů a jejich posuzování při provozu 
v reálném prostředí. Byly rovněž odhaleny její nedostatky v důsledku přijatých 
zjednodušení, jejichž cílem bylo urychlení výpočtu. Celkem bylo pro 32 variant 
wingletu spočítáno rozložení vztlaku odpovídající 14-ti bodům na rychlostní poláře při 
třech různých nastaveních vztlakové klapky. Opravdu podrobný výpočet by si vyžádal 
plnou automatizaci výpočtu včetně vlastního řešiče rozložení vztlaku. Vhodné by bylo 
rovněž vyhodnocení výsledku pomocí např. metod CFD před vlastní fyzickou 
realizací návrhu. 
 Zvýšené namáhání křídla osazeného wingletem si vyžádalo přepočet zatížení 
pro nově stanovená provozní omezení. 
 Ačkoliv je předložený návrh wingletu z výše uvedených důvodu nutné chápat 
spíše jako jeho první iteraci, vliv na výkony kluzáku má pozitivní. Konečný výsledek 
je více méně konzervativní a odráží známé poznatky o řešené problematice, 
tj. že zlepšení lze očekávat především při nízkých rychlostech letu. Největší výhodu 
by tedy měl svému pilotovi poskytnout při slabších než původně předpokládaných 
povětrnostních podmínkách, kdy se zvyšuje podíl kroužení ve stoupavých proudech 
na celkové době letu.  
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9 Seznam použitých symbolů a zkratek 
 Symboly 
a  [1/rad]  sklon vztlakové čáry 
A  [-]  štíhlost 
b  [m]  rozpětí křídla  
c  [m]  hloubka profilu 
cl  [-]  součinitel vztlaku profilu 
cL  [-]  součinitel vztlaku křídla 
cd  [-]  součinitel odporu profilu 
cD  [-]  součinitel odporu křídla 
cm  [-]  součinitel klopivého momentu profilu 
cp  [-]  součinitel tlaku profilu 
cSAT  [m]  střední aerodynamická tětiva 
D  [N]  vztlak 
F  [N]  síla 
g  [m/s2]  gravitační zrychlení 
G  [N]  tíhová síla 
h  [m]  výška 
ix  [m]  kvadratický poloměr průřezu 
Jx  [kg/m2] moment setrvačnosti 
K  [-]  klouzavost 
lVOP  [m]  rameno VOP 
L  [N]  vztlak 
m  [kg]  hmotnost 
Mk  [Nm]  krouticí moment 
Mo  [Nm]  ohybový moment 
n  [-]  násobek zatížení 
p∞  [Pa]  statický tlak 
q  [N/m]  liniové zatížení 
R  [N]  celková aerodynamická síla 
R0  [m]  poloměr stoupavého proudu s nulovou rychlostí 
R  [m]  poloměr zatáčky 
s  [m]  dráha letu 
S  [m2]  plocha křídla 
t  [min,s] doba letu 
tkl  [min,s] doba klouzání 
tkr  [min,s] doba kroužení 
T  [N]  posouvající síla 
u  [m/s]  rychlost letu vůči zemi 
U  [m/s]  rychlost poryvu 
V  [km/h]  rychlost letu 
Vt  [km/h]  rychlost na trati 
w  [m/s]  rychlost klesání kluzáku 
wk  [m/s]  celková rychlost klesání 
ws  [m/s]  rychlost stoupavého proudu 
ws0  [m/s]  rychlost vzduchu ve středu stoupavého proudu 
xT  [m]  poloha těžiště 
x, y, z  [m]  souřadnice 
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α
 
 [°]  úhel náb ěhu 
γ  [°]  úhel klesání 
Γ
 
 [m2/s]  cirkulace 
δ  [°]  výchylka klapky / k řidélka 
δ  [-]  Glauertův opravný součinitel 
e  [°]  úhel nastavení 
m  [°]  úhel p říčného sklonu 
ρ
 
 [kg/m3] měrná hmotnost vzduchu 
c  [°]  úhel šípu 
 
+winglet   s wingletem 
-winglet   bez wingletu 
 
 Indexy 
ae  aerodynamický 
b  vodní přítěž 
e  efektivní 
g  hmotový 
geom   geometrický 
i  indukovaný 
kl  klouzání, klapka 
korm  kormidlo 
korig  korigovaná hodnota 
kř 
 křídlo 
tunel  hodnota měřená v aerodynamickém tunelu 
VOP  vodorovná ocasní plocha 
w  winglet 
XFOIL  hodnota vypočtená programem XFOIL 
 
Poznámka 
 Význam ostatních použitých označení je zřejmý na místě použití z obrázků 
nebo doprovodného textu. 
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10 Seznam příloh 
A
  Koncový profil kluzáku LS-3 
B  Vstupy a kódy použité při výpočtu teoretické rychlosti kluzáku 
C   Rozložení zatížení křídla 
D  Výkres wingletu 
 
 
  
 
Příloha  A 
 
  
  
X
 Y X -Y 
0.000000 0.000000 0.000072 -0.003507 
0.001837 0.006115 0.002411 -0.009872 
0.003525 0.008979 0.005032 -0.012579 
0.008988 0.016954 0.013456 -0.017848 
0.013952 0.022205 0.017958 -0.019440 
0.023428 0.029882 0.030425 -0.023328 
0.028676 0.033583 0.038900 -0.025261 
0.056792 0.050663 0.059998 -0.028635 
0.080765 0.061708 0.084611 -0.031600 
0.129422 0.080556 0.134122 -0.035814 
0.153883 0.088341 0.158937 -0.037236 
0.202953 0.101093 0.208631 -0.040014 
0.227748 0.106583 0.233574 -0.040744 
0.277133 0.115007 0.283205 -0.041497 
0.301666 0.118169 0.308103 -0.041486 
0.351065 0.122684 0.357530 -0.040564 
0.375814 0.124093 0.382310 -0.039772 
0.425424 0.124745 0.431775 -0.037258 
0.449943 0.124419 0.456434 -0.035448 
0.498848 0.121643 0.505109 -0.031255 
0.522549 0.118799 0.528789 -0.028189 
0.572039 0.113009 0.577573 -0.021491 
0.596673 0.109237 0.601902 -0.018137 
0.646659 0.099513 0.651156 -0.011298 
0.671510 0.093668 0.675699 -0.007934 
0.721625 0.081085 0.724951 -0.001609 
0.746844 0.074261 0.762020 0.002089 
0.771928 0.067405 0.811562 0.003468 
0.784380 0.063632 0.836447 0.003480 
0.809389 0.056687 0.885923 0.003779 
0.834477 0.048984 0.910642 0.003672 
0.884684 0.034637 0.960313 0.002315 
0.909712 -0.027497 0.984899 0.000645 
0.984583 -0.006340 
0.999929 -0.001426 
Chyba! V dokumentu není žádný text v zadaném 
stylu.Souřadnice koncového profilu LS-3 
 
Příloha B 
POCASI.m  funkce sloužící k výpočtu vertikálního pohybu vzduchu při letu mezi 
stoupavými proudy 
for i=1:length(klouzani_1) 
    a=(round(klouzani_1(1,i)*4)); 
   if a>220 
       a=220; 
   end 
 
   b=klouzani_1(3,i)-polara00(a); 
   c=klouzani_1(3,i)-polara07(a); 
 
    if b>c 
        klouzani_1(4,i)=b; 
    else 
        klouzani_1(4,i)=c; 
    end 
     
x=klouzani_1(2,:); 
y=klouzani_1(4,:); 
xx=0:2:100; 
yy=spline(x,y,xx); 
 
for i=2:length(yy) 
    pocasi1(i-1)=(yy(i)+yy(i-1))/2; 
end 
end 
 
VARIO.m  funkce pro výpočet rychlosti stoupání kluzáku ve stoupavém proudu 
[vsmin,a]=max(polara05); 
vms=a/4; 
d=1; 
 
for i=2:length(stoupak)     
 
for b=0:0.0001:(pi/2-0.0001)    
c=3*((sin(b)/cos(b)))^4*(cos(b))^0.5+4*(vms^2/(9.81*304.8))
^2*(stoupak(1,i)/vsmin); 
 
        if abs(c)<d 
           d=abs(c); 
           u=b;                
        end 
end 
 
y(i)=stoupak(1,i)*(1-(vms^2/(9.81*304.8))^2*(1/sin(u))^2)-
((1/cos(u))^(3/2)*abs(vsmin)); 
y(1)=y(2)+stoupani_real(1,1); 
end 
 
x=stoupak(2,:); 
xx=0:2:100; 
yy=spline(x,y,xx); 
 
for i=2:length(yy) 
    mc(i-1)=(yy(i)+yy(i-1))/2; 
    vs_pr=sum(mc)/length(mc); 
end 
 
vs_pr 
KLOUZANI.m funkce pro výpočet rychlosti přeskoku a klesací rychlost kluzáku 
během přeskoku  
e=0; 
bb=0; 
 
for i=1:length(mc)   
     
  for c=1:220 
        tan00(c)=(polara00(c)-mc(i))/(c/4); 
        tan07(c)=(polara07(c)-mc(i))/(c/4); 
  end 
   
  if max(tan00)>max(tan07) 
       [a,b]=max(tan00); 
  else 
       [a,b]=max(tan07); 
  end 
   
  d(i)=a; 
  bb=bb+((b/4)*3.6); 
  e=e+((d(i)*(b/4))+mc(i)+pocasi1(i)); 
    
end 
 
ws_pr=e/length(mc) 
vc_pr=bb/length(mc) 
RYCHLOST.m funkce která z předchozího vypočítá průměrnou rychlost na trati 
 
 
clear vt 
 
vario 
klouzani 
 
vt=vc_pr/(((-ws_pr)/vs_pr)+1) 
  
Příloha C 
 
Rozložení součinitele vztlaku na původním křídle 
 
 
Rozložení posouvající síly na původním křídle 
 Rozložení ohybového momentu na původním křídle 
 
 
Rozložení kroutícího momentu na původním křídle 
 
 
  
 Rozložení posouvající síly na křídle s wingletem, mTOW=472kg 
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Rozložení ohybového momentu na křídle s wingletem, mTOW=472kg 
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Rozložení kroutícího momentu na křídle s wingletem, mTOW=472kg 
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Rozložení posouvající síly na křídle s wingletem, mTOW=456kg 
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Rozložení ohybového momentu na křídle s wingletem, mTOW=457kg 
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Rozložení kroutícího momentu na křídle s wingletem, mTOW=457kg 
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